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Abstrakt 
 
Práce Remotorizace letounu EV-55 se zabývá možností náhrady 
tubrovrtulového motoru PT6A-21 pístovým vznětovým motorem. Je proveden 
výběr vhodného motoru a vrtule a vytvořen 3D model zástavby motoru do 
letounu. Dále je proveden hmotnostní rozbor, a na základě jeho výsledků a 
požadavku předpisu CS 23 ja stanoveno zatížení a proveden pevnostní výpočet 
motorového lože. V další části se práce zabývá návrhem úprav draku a 
výpočtem základních letových výkonů. V závěrečné fázi je pojednáno o 
předpokládané ekonomice provozu.  
 
 
 
 
Abstract 
 
Thesis Remotorization of the aircraft EV-55 Outback deals with possibility of 
installationt piston diesel engine instead of turboprop engine PT6A-21. Begining 
of this thesis deals with choice of convenient engine and propeller.  Then, 3D 
model of engine bed is designed, followed by mass analysis. Based on results 
from the mass analysis and requirements from the CS - 23 regulation, load is 
specified and stress analysis is done. The other part of this thesis deals with 
adjustment of the airframe and with calculation of flight performances. Finally, 
economic indices are specified. 
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1. Úvod a rozbor zadání 
 
 
U pístových leteckých motorů nebyl v poslední době zaznamenán žádný 
výraznější pokrok. Ve srovnání s motory automobilovými se již jedná o 
konstrukce poměrně zastaralé, vyznačující se nízkým litrovým výkonem a 
vysokou měrnou spotřebou paliva. 
 
V automobilovém světě je možno pozorovat značný rozvoj v konstrukci 
vznětových motorů (zvláště v Evropě, kde je oproti USA zastoupení dieselových 
motorů značné  i v osobních automobilech). Vlivem přeplňonání došlo 
k výraznému zvýšení litrového výkonu těchto motorů, z čehož plyne i snížení 
jejich hmotnosti. Došlo také ke zjemnění jejich dřívějšího tvrdého běhu. Ve 
srovnání s zážehovými motory dosahují i nižší měrné spotřeby paliva. 
 
Zřejmě výrazné snížení spotřeby vedlo v nedávné době výrobce motorů 
k myšlence navrhnout přeplňovaný dieselový motor jako pro letecké aplikace. 
Všechny tyto motory jsou navrhovány jako ekvivalenty k zážehovým pístovým 
motorům menších letadel. Jedná se tedy o motory nižších výkonových 
kategorií. Společným znakem těchto motorů je inspirace turbodiesely osobních 
automobilů. 
 
Tato práce má za cíl prostudovat možnost náhrady turbovrtulového motoru 
PT6A-21 v letounu Evektor EV-55 vznětovým pístovým motorem. 
 
 
1.1 Stručná historie leteckých vznětových motorů 
 
Průkopníky dieselových leteckých motorů jsou označovány motory Junkers 
Jumo 204 – 208 z 30. let 20. století. (Jumo 204 vyvinut již během 20. let, ve 30. 
letech se dostal do služby). Tyto motory podle verze podávaly výkony 510 – 
1000 hp (375-740 kW). Jednalo se o šestiválcové dvoudobé motory se 12 písty, 
kdy v každém válci se 2 písty pohybovaly proti sobě, každý z dvojice pístů 
spojen s vlastním klikovým hřídelem. Zpočátku se jednalo o motory 
napřeplňované, později s objevily i přeplňované varianty, a to jek mechanicky 
hnaným kompresorem tak turbodmychadlem. 
 
Po druhé světové válce dieselové motory téměř vymizely, a zážehové motory 
byly u vyšších výkonových kategorií postupně vytlačeny motory turbovrtulovými, 
které přinesly výraznou úsporu hmotnosti a zvýšení výkonů. Pístové motory 
zůstaly u moderních letounů pouze u lehčích typů. Novější koncepce 
dieselových leteckých motorů se začaly tedy objevovat teprve v nedávné době, 
a to za účelem snížení provozních nákladů, jak již bylo výše zmíněno. 
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Obr.1, motor Junkers Jumo 205D 
 
 
 
 
 
 
 1.2 Charakteristika letounu EV –55 Outback 
 
Evektor EV-55 Outback je dvoumotorový samonosný hornoplošník 
s nepřetlakovou kabinou pro regionální dopravu, konstruován dle předpisu CS-
23 (kategorie „Normal“). Pohonnou jednotku tvoří dva turbovrtulové motory 
PT6A-21 ve spojení s vrtulemi AV-844. Platící zatížení letounu může tvořit 9 - 
14 osob, nebo 1824 kg nákladu. Letoun je schopen operovat z nezpevněných 
ploch. Vývoj probíhal u firmy Evektor, v současné době stroj ještě nebyl 
zalétnut. 
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Obr. 2, Třípohledový nákres letounu 
 
Rozpětí 16,1 m 
Délka 14,35 m 
Výška 4,66 m 
Rozpětí ocasní plochy 4,80 m 
Rozchod podvozku 2,92 m 
Vnější rozměry 
Rozvor podvozku 4,17 m 
Počet osob 9 (14) 
Uspořádání sedadel 1+1 (1+2) 
Délka 4,48 m 
Šířka 1,61 m 
Výška 1,37 m 
Objem 9,47 m3 
Objem předního zavazadlového prostoru 0,5 m3 
Rozměry kabiny 
Objem zadního zavazadlového prostoru 2,7 m3 
Max. vzletová hmotnost 4600 kg 
Prázdná hmotnost 2626 kg 
Maximální hmotnost paliva 1547 kg 
Hmotnosti 
Maximální platící náklad 1824 kg 
Max rychlost ve FL 100 400 km/h 
Délka vzletu do 50 ft (0mMSA) 420 m 
Délka vzletu do 50 ft (2000mMSA, 20°C)  610 m 
Délka přistání z 50ft (0mMSA) 510 m 
Výkony 
Délka přistání z 50ft (2000mMSA, 20°C)  650 m 
Tab. 1, Základní technická data letounu EV-55 
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Obr. 3, Závislost doletu na platícím zatížení EV-55 
 
1.3 Přehled konkurenčních letounů  
 
Pro porovnání vlastností s letouny podobných kategorií je uveden následující 
přehled konkurenčních letounů. Letouny byly voleny zejména podle 
obsaditelnosti osobami a platící náklad v podobném rozsahu.  
 
 
Cessna Caravan 675 
 
Obr. 4, Cessna Caravan 675 
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Jednomotorový vzpěrový hornoplošník s nepřetlakovou kabinou pro až 12 
cestujících. Letoun je vybaven turbovrtulovým motorem PT6A-114A o výkonu 
496 kW. 
 
Rozpětí 15,87 m 
Délka 11,46 m 
nější rozměry 
Výška 4,52 m 
Počet sedadel (standartní) 8 
Délka 5,28 m 
Šířka 1,62 m 
Výška 1,37 m 
Rozměry kabiny 
Objem zavazadlového prostoru 0,9 m3 
Max. vzletová hmotnost 3629 kg 
Prázdná hmotnost 2155 kg 
Maximální platící náklad 1383 kg 
Hmotnosti 
Maximální platící náklad s plnými nádržemi 481 kg 
Maximální cestovní rychlost 344 km/h  
Délka vzletu  626 m 
Délka přistání 495 m 
Stoupavost na 0mMSA 6,27 m/s 
Výkony 
Dostup 7620 m 
Tab. 2, Základní technická data letounu Cessna Caravan 675 
 
 
 
Obr. 5, Závislost doletu na platícím zatížení Cessna Caravan 675 
 
Pilatus PC-6  
Jednomotorový vzpěrový hornoplošník s nepřetlakovou kategorie STOL. Kabina 
je standartně vybavena sedadlem pro pilota a 1 cestujícího, za nimi je volný 
prostor použitelný k mnoha ůčelům, případně dopravě dalších až 8 cestujících. 
Pohon je zajištěn turbovrtulovým motorem PT6A-27 o výkonu 410 kW. 
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Obr. 6, Pilatus PC-6 
 
Rozpětí 15,87 m 
Délka 10,90 m 
Vnější rozměry 
Výška 3,20 m 
Max. vzletová hmotnost 2800 kg  
Prázdná hmotnost 1250 – 
1400kg 
Maximální platící náklad 1200 kg 
Hmotnosti 
Maximální platící náklad s plnými nádržemi 1080 kg 
Maximální cestovní rychlost 232 km/h 
Délka vzletu  440 m  
Délka přistání 315 m 
Stoupavost na 0mMSA 5,13 m/s 
Dostup 7620 m 
Výkony 
Maximální dolet 
   - s přídavnými nádržemi 
926 km 
1611 km 
Tab. 3, Základní technická data letounu Pilatus PC-6 
 
Let L-410 
 
Obr. 7, Let L-410 
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Dvoumotorový hornoplošník s nepřetlakovou kabinou pro až 19 cestujících. 
Turbovrtulové motory M 601-F o vzletovém výkonu 580 kW (max. trvalý výkon 490 kW) 
 
 
Rozpětí 19,98 m 
Délka 14,42 m 
Vnější rozměry 
Výška 5,03 m 
Max. výška 1,66 m Rozměry kabiny 
Max. šířka 1,96 m 
Max. vzletová hmotnost 6600 kg 
Maximální hmotnost bez paliva 6000 kg 
Hmotnosti 
Maximální platící náklad 1800 kg 
Maximální cestovní rychlost 386 km/h 
Dostup 6100 m 
Délka vzletu  565 m 
Délka přistání  503 m 
Stoupavost na 0mMSA 6,6 m/s 
Výkony 
Maximální dolet 1400 km 
Tab. 4, Základní technická data letounu Let L-410 
 
 
 
 
 
Beechcraft King Air 350i 
 
 
Obr. 8, Beechcraft King Air 350i 
 
Dvoumotorový dolnoplošník s přetlakovou kabinou pro 9 - 11 cestujících. 
Letoun je vybaven turbovrtulovými motory PT6A-60A o výkonu 783 kW. 
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Rozpětí 17,65 m 
Délka 14,22 m 
Vnější rozměry 
Výška 4,37 m 
Výška 1,45 m 
Šířka 1,37 m 
Délka 5,94 m 
Objem zavazadlového prostoru 2 m3 
Charakteristiky 
kabiny 
Max. hmotnost zavazadel 522 kg 
Max. vzletová hmotnost 6804 kg 
Maximální hmotnost paliva 1638 kg 
Maximální hmotnost bez paliva 5670 kg 
Hmotnosti 
Maximální platící náklad 1134 kg 
Max. cestovní rychlost 580 km/h 
Dostup 10668 m 
Max. dolet 2974 km 
Dolet s max.nákladem 1754 km 
Délka vzletu 1006 m 
Výkony 
Délka přistání  821 m 
Tab. 5, Základní technická data letounu Beechcraft King Air 350i 
 
 
 
 
Pilatus PC-12 
 
 
Obr. 9, Pilatus PC-12 
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Jednomotorový samonosný dolnoplošník s přetlakovou kabinou kategorie STOL 
pro až 9 cestujících. Je poháněn turbovrtulovým motorem Pratt & Whitney 
Canada PT6A-67b o výkonu 895 kW.  
 
Rozpětí 16,23 m 
Délka 14,40 m 
Vnější rozměry 
Výška 4,26 m 
Šířka 1,52 m 
Délka 5,16 m 
Počet sedadel (max) 9 
Charakteristiky 
kabiny 
Objem zavazadlového prostoru 1,13 m3 
Max. vzletová hmotnost 4760 kg 
Prázdná hmotnost 2761 kg 
Maximální hmotnost bez paliva 4100 kg 
Hmotnosti 
Max. platící náklad s plnými nádržemi 539 kg 
Max. cestovní rychlost 519 km/h 
Operační výška 9144 m 
Stoupavost na 0mMSA 2889 km 
Dolet s max.nákladem 9,75 m/s 
Délka vzletu 808 m 
Výkony 
Délka přistání  558 m 
Tab. 6, Základní technická data letounu Pilatus PC-12 
 
 
Zhodnocení přehledu konkurenčních letounů 
 
Jediným letounem z výše uvedené statistiky který je podobné koncepce jako 
EV-55 je letoun L-410. Oba letouny jsou dvoumotorové s nepřetlakovou 
kabinou. Za letouny které by mohly také tvořit přímou konkurenci považuji 
Cessnu Caravan a Pilatus PC-6. Jedná se však o letouny jednomotorové, které 
podle předpisu CS-23 můžou sloužit pouze k přepravě max. 9 osob, případné 
zvyšování jejich kapacity není legislativně možné. Provoz jednomotorového 
letounu však sebou přináší nesporné ekonomické výhody.    
 
Jednomotorový Pilatus PC-12 a dvoumotorový Beechcraft King Air jsou již 
letouny vybavené přetlakovou kabinou, dosahující vyšších rychlostí i 
operačních výšek, dle mého názoru se již nejedná o letouny pro sběrnou 
dopravu, ale o obchodní letouny. 
Za hlavní nevýhodu letounu EV-55 považuji jeho malou obsaditelnost, 
v současné době pouhých 9 osob (podle předpisu CS-23 Normal). Jak již bylo 
zmíněno, letouny pro 9 cestujících mohou být jednomotorové, což sebou přináší 
výrazné úspory v provozu. V případě že obsaditelnost EV-55 zůstane na 9 
osobách, jsou Cessna Caravan i PC-6 jeho vážnými konkurenty. 
 
V případě že se kapacita letounu zvýší na plánovaných 14 osob, bude letounu 
velica vážně konkurovat L-410. Jedná se o oblíbený, rozšířený a dlouhá léta 
používaný letou, proti kterému nebude snadné se prosadit.  
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2. Výběr pohonné jednotky 
 
2.1 Popis stávající pohonné jednotky 
 
2.1.1 Pratt & Whitney Canada PT6A-21 
 
Turbohřídelový motor s obráceným směrem průtoku plynů, kompresor se třemi 
axiálními a jedním radiálním stupňem, jednostupňová turbína pohánějící 
kompresor, jednostupňová volná turbína pohánějící vrtulovou hřídel přes 
planetový reduktor. Rotace vrtulové hřídele proti směru hodinových ručiček (při 
pohledu zezadu). 
 
 
 
Obr. 10, Motor Pratt and Whitney PT6 
 
Příslušenství zahrnuto v hmotnosti motoru: 
 Palivové čerpadlo  
 Zapalovací systém se zdrojem energie 
Integrální olejová nádrž 
 Měřič kroutícího momentu 
 Odvzdušnění 
 Čistič nasávaného vzduchu 
 Ohřívač paliva 
 Reduktor vrtule 
 
Technická data 
Vzletový výkon    400 kW 
Max. trvalý výkon    400  kW 
Ekvivalentní výkon    425  kW 
Výstupní otáčky    2200 1/min 
 
Spotřeba paliva při max. take-off režimu 0,63 lb/eshp x 580 eshp = 365 lb/h  
      165,6 kg/h; 388 g/kW/h 
 
Pozn. 
Ekvivalentní výkon eshp (equivalent shaft horse power ) = výkon na hřídeli v hp 
+ přídavný tah výfuků 
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Rozměry a hmotnosti 
Průměr motoru    483 mm 
Délka      1575 mm 
Hmotnost vybaveného  
motoru včetně oleje   156,5kg 
 
2.1.2 Vrtule Avia AV-844 
 
Výrobce: Avia Propeller 
 
Popis 
4-listá, tažná, hydraulicky stavitelná vrtule konstantních otáček. 
 
Průměr  2083 mm 
Rotace  ve směru hodinových ručiček (při pohledu zezadu letounu) 
Hmotnost   58 kg (včetně oleje) 
 
 
2.2 Přehled dieselových leteckých motorů 
 
2.2.1 RED A03 V12  
Výrobce: RED Aircraft GmbH 
 
Kapalinou chlazený 12-ti válec do V, ventilový rozvod 2xDOHC, vačkové hřídele 
poháněny ozubeným soukolím. Každá řada válců má samostatný chladicí a 
palivový systém, výfuky s turbodmychadlem a sání. Mazání motoru se suchou 
klikovou skříní, sací a tlakové čerpadlo. Vstřikování paliva typu Common – rail 
se dvěmi mechanicky hnanými vysokotlakými čerpadly. Motor je dále vybaven 
elektrickým startérem, dvěma alternátory a výměníkem tepla voda – olej.  
 
Technická data  
Objem   6134  cm3 
Vrtání    86  mm 
Zdvih    88  mm 
Kompresní poměr  16,5:1 
Vzletový výkon  367 kW (do 3800 m MSA) 
Max. trvalý výkon  352  kW (do 3800 m MSA) 
 
Rozměry a hmotnosti 
Šířka    840  mm 
Výška    650  mm 
Délka    800  mm 
Délka k vrtulové přírubě 1112  mm 
Hmotnost    335 kg 
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Obr. 11, Motor RED A03 V12 
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Obr. 12, Závislost výkonu a spotřeby motoru RED na otáčkách 
 23
 
Závislost výkonu na výšce 
Pro letecký motor se jedná o velice důležitou charakteristiku, která popisuje 
pokles výkonu s výškou. U atmosfericky plněných motorů bývá pokles výkonu 
s výškou výrazný. Přeplňování zlepšuje plnění motoru ve větších výškách, proto 
pokles výkonu není tak výrazný jako u atmosférických.  
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Obr. 13, Závislost výkonu na výšce motoru RED 
 
 
2.2.2 Centurion 4.0  
 
Výrobce: Centurion Aircraft Engines AG & Co. 
 
Typ: 
Čtyřdový kapalinou chlazený osmiválec do V, DOHC, 4 ventily na válec, přímé 
vstřikování common-rail, přeplňování dvěma turbodmychadly. 
 
Objem   3996 cm3 
Kompresní poměr  18,5:1  
Vrtání    86 mm 
Zdvih    86 mm 
Maximální vzletový výkon 228 kW/2300 ot/min; 947 Nm 
Ekonomický režim  167 kW/1900 ot/min; 779 Nm 
Hmotnost   272,2 kg (včetně reduktoru, startéru, generátoru) 
Palivo    Jet A, Jet A-1 
 24
Obr. 14, Motor Centurion 4.0 
 
 
Obr. 15, Závislost výkonu na výšce motoru Centurion 4.0 
 
2.2.3 DeltaHawk V-4 Aviation Turbo Diesel 
 
Výrobce: DeltaHawk diesel engines 
 
Typ: 
Dvoudobý kapalinou chlazený, turbodmychadlem přeplňovaný čtyřválec do V 
/90° 
 
Objem  3300 cm3 
Kompresní poměr 16,5:1 
Výkon   121 kW /2700 rpm  
   (motor podává 100% výkonu do 18 000ft, 70% do 30 000 ft 
MSA) 
Spotřeba paliva 240 g/kW/h  (0,39 lb/hp/h) 
Palivo   Jet-A, Jet-A1, JP-5, JP-8, Diesel, Bio-Diesel 
 25
Suchá váha  143 kg 
 
Palivový systém: 
Nízkotlaké palivové čerpadlo poháněné motorem 
Pístové vstřikovací čerpadlo 
 
 
 
Obr. 16, Motor Delta Hawk V4 
 
2.3 Zhodnocení výběru vhodného motoru a vrtule 
 
Pro dané použití je z výše uvedeného přehledu nejvhodnější motor RED A03 
V12, ve spojení s vrtulí Avia AV-844, která je použita i pro letoun vybavený 
turbovrtulovými motory PT6A-21. 
 
V dané výkonové kategorii není k dispozici žádný jiný vhodný vznětový motor. 
Motor Centurion 4.0 již za potřebným výkonem značně zaostává. Motor Delta 
Hawk je v přehledu uveden pro svoji méně obvyklou koncepci (dvoudobý, 
pístové vstřikovací čerpadlo). Výkonově je však tento motor naprosto 
nedostatečný. Ostatní v současnosti vyráběné dieselové motory o výkonu okolo 
100 hp již nejsou v přehledu uváděny.  
 
2.3.1 Porovnání motorů RED A03 V12 a PT6A-21 
 
Motor RED oproti motoru PT6 zaostává při vzletovém režimu výkonově o 58 
kW, při cestovním režimu o 73 kW (u turbovrtulového motoru uvažován 
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ekvivalentní výkon, tedy výkon na hřídeli + přídavný tah výfukových plynů). 
Hmotnost vznětového motoru je značně vyšší, hmotnost motoru bez 
příslušenství je 335 kg oproti 157 kg u motoru PT-6 (pouze hmotnost motoru a 
výše uvedeného příslušenství, nejedná se o hmotnost motorové zástavby). Ve 
prospěch vznětového motoru je spotřeba, která při max. trvalém výkonu činí 
240 g/kWh, oproti 388 g/kWh u motoru PT6. Přepočteno na maximální trvalý 
výkon jsou tyto spotřeby přibližně 85 kg/h pro vznětový motor, pro turbovrtulový 
je tato spotřeba 155 kg/hod. Rovněž předpokládaná cena a náklady na provoz 
pístového motoru se očekávají nižší. O tom, zda bude zástavba pístového 
motoru vhodná rozhodne hmotnostní rozbor, výpočet letových výkonů a 
ekonomický rozbor.   
 
 
3. Návrh úprav konstrukce letounu 
 
Cílem remotorizace je, aby odlišnosti jiné motorové varianty byly minimální. Je 
předpokládáno, že závěsy motoru zůstanou shodné s původní variantou, tedy 
pouze na předním nosníku křídla. Stávající závěsy se pro montáž pístového 
motoru nejeví jako příliš vhodné, zejména kvůli malé rozteči v podélném směru. 
Pro uložení pístového motoru by bylo vhodnější, kdyby motorové lože bylo 
přimontováno k přednímu i zadnímu nosníku, čímž by došlo k lepšímu rozložení 
sil kterými lože zatěžuje konstrukci křídla. Toto řešení by však vyžadovalo 
úpravu vnitřní konstrukce křídla, neboť u stávajícího křídla jsou za předním 
nosníkem umístěny integrální nádrže. Úprava vnitřní konstrukce křídla se jeví 
jako nezbytná zejména z důvodu značně vyšší hmotnosti obou motorů. 
Upřesnění této úpravy by měla předcházet (jak již bylo zmíněno v části 6.2.5) 
pevnostní MKP analýza stávajícího křídla. Jedná se již o poměrně složitý 
problém, který je v rozsahu této práce nerealizovatelný. Z tohoto důvodu není 
tato možnost dále v práci brána v úvahu. Další změny se dotknou motorového 
lože (kapitola 3) a motorových gondol.  
 
 
 
3.1 Návrh motorového lože 
 
Motorové lože musí být navrženo tak, aby plnilo požadavky na polohu motoru a 
současně pevnostní požadavky, které jsou definovány předpisem CS-23. Při 
remotorizaci musí zůstat zachována rovina vrtulových disků a osa otáčení vrtulí. 
Těmito požadavky je dána přesná poloha motorů na letounu. Motorové lože je 
zavěšeno ke křídlu pomocí 4 svorníků o průměru 12 mm. Motor je s ložem 
spojen přes 6 silentbloků 6-ti lícovanými šrouby M12.  Konstrukce je z oceli 14 
331 (L-ROL) vyznačující se dobrou svařitelností a vysokou pevností. Nosné 
trubky jsou bezešvé o vnějším průměru 30 mm a tloušťce stěny 2mm. Pomocná 
konstrukce tvořící spojení závěsných prvků motorového lože je z trubek o 
průměru 20 mm a tloušťce stěny 1,5mm. Pomocná konstrukce slouží k zajištění 
celistvosti motorového lože. Vzhledem k dostatečné tuhosti motoru se u ní 
nepředpokládá přenos zatížení.  Schéma motorového lože je patrné z 
následujícího obrázku. Další pohledy na 3D model jsou součástí přílohy.  
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Obr. 17, Schéma motorového lože 
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Obr. 18, Číslování trubek motorového lože 
 
Číslo 
trubky 
Vnější 
průměr 
 
Tloušťka 
stěny 
 
Délka 
 
 
Kvadratický 
poloměr 
průřezu 
Materál Mez pevnosti 
 
 
Mez kluzu 
 
 
- d [mm]  t[mm] l [mm] I [mm] - Rm [MPa] RP0.2 [MPa] 
1-9 30 2 760 9,93 L-ROL.6 900 735 
10-15 20 1,5 425 6,56 L-ROL.6 900 735 
Tab. 7, Charakteristiky trubek motorového lože 
 
3.2 Úprava motorových gondol 
 
Remotorizace si vyžádá úplnou změnu motorových gondol. Pístový motor si 
vyžádá zvětšení šířky a výšky gondol. Zadní část gondoly bude zkrácena, 
neboť hned za motorovým ložem může nastat přechod gondol do křídla. 
Výrazné rozšíření gondoly ve spodní části je vynuceno poměrně velkou šířkou 
motoru ve spodní části, kde se nachází výfukové potrubí s turbodmychadly. Pod 
motorem je umístěný vstupní kanál, který přivádí vzduch pro chladič, 
mezichladiče stlačeného vzduchu a sání motoru. Pro ilustraci jsou níže 
přiloženy snímky plošného modelu v programu Catia V5.  
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Obr. 19, Původní motorová gondola 
 
 
Obr. 20, Původní motorová gondola 
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 Obr. 21, Gondola po remotorizaci 
 
 
 
 
Obr. 22, Gondola po remotorizaci 
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3.3 Třípohledový nákres letounu 
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Obr. 23, Třípohledový nákres remotorizovaného letounu 
 
4. Pevnostní kontrola motorového lože 
 
Pro pevnostní kontrolu je nejprve potřeba určit zatížení motorového lože podle 
případů definovaných v předpisu CS-23. Je nutno zohlednit zatížení 
setrvačnými silami, tahem motoru, reakčním momentem a gyroskopickými 
momenty. Po určení zatížení následuje MKP analýza motorového lože a 
kontrola trubek na ztrátu stability. 
  
4.1 Výpočet zatížení motorového lože 
 
 
Zatížení motorového lože je rozděleno na zatížení setrvačnými silami a zatížení 
od pohonné jednotky. Zatížení setrvačnými silami je dáno hmotností motorové 
zástavby zavěšené na motorovém loži a provozními násobky, které jsou určeny 
z manévrovací a poryvové obálky.  
 
4.1.1 Výpočet obálky zatížení 
 
Výpočet obálky proběhl podle předpisu CS-23. 
 
1. Pádová rychlost VS1 
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2.  Návrhová cestovní rychlost VC 
S
WVC ⋅= 33  
2/42,37
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10141 ftlb
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W
==  
 
Pro poměr W/S >20 je možno koeficient 33 lineárně snižovat tak, že pro W/S = 
100 je jeho hodnota rovna 28,6. 
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3. Návrhová rychlost strmého sestupného letu VD 
hkmVV CD /5083634,14,1 =⋅=⋅=  
 
4.  Maximální kladny násobek manévrovací obálky 
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5.  Obratová rychlost VA 
Obratová rychlost VA je určena se znalosti násobku pomocí následujícího 
vztahu. 
hkmnVV SA /2633,31451 ===  
 
6.  Pádová rychlost letu na zádech 
 
hkmsm
SC
gmV
LMIN
GS /178/4,49196,25225,12,1
81,9460022
==
⋅⋅−
⋅⋅
=
⋅⋅
⋅⋅
=
ρ
 
 
Maximální záporný násobek je podle CS-23 roven 
32,13,34,04,0 1 −=⋅−=⋅−= nnMIN  
 
 
Zatížení v poryvu 
 
Zatížení v poryvu určuje násobek při průletu rychlostí VC a vertikálním poryvu o 
rychlosti 50 ft/s a dále násobek při letu rychlostí VD v poryvu o rychlosti 25 ft/s. 
Násobek v poryvu je podle předpisu CS-23 roven: 
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Poryv 7,62m/s na rychlosti VD 
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Obr. 24, Manévrovací a poryvová obálka 
 
Maximální násobky jsou dosahovány za poryvů ± 15,24 m/s, a to n1P = 3,46 a 
n2P = -1,46. Klapkové případy nejsou v obálce zahrnuty vzhledem k tomu, že 
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použití klapek je omezeno násobkem n = 2. Pro výpočty zatížení motorového 
lože nemají klapkové případy význam.  
 
4.1.2 Zatížení setrvačnými silami 
 
Hmotnost zástavby zavěšené na motorovém loži. 
Viz. kapitola 5.1.2. Níže jsou uvedeny výsledky. 
 
Poloha těžiště Statické momenty Hmotnost 
 X Y Z m*X m*Y m*Z 
Název položky 
hmotnosti 
 [kg] [m] [m] [m] [kgm] [kgm] [kgm] 
Zástavba 446,5 5,33 0,62 2,3 2379 278 1027 
Tab. 8, Hmotnost zástavby zavěšené na motorovém loži 
 
Hmotnost zástavby společně se souřadnicemi těžiště a provozními násobky 
jsou hlavní vstupy pro další výpočet setrvačných sil.  
 
 
Zatížení v případě s maximálním kladným násobkem 
NngmG 1515546,381,95,44611 =⋅⋅=⋅⋅=  
.  
Zatížení v případě s maximálním záporným násobkem 
NngmG 6395)46,1(81,95,44622 −=−⋅⋅=⋅⋅=  
 
Boční zatížení 
Dle předpisu CS-23 musí být uložení motoru dimenzováno na boční násobek nb 
= 1,33 
NngmF bB 582733,181,95,446 =⋅⋅=⋅⋅=  
 
4.1.3 Zatížení od pohonné jednotky 
 
Pohonná jednotka zatěžuje motorové lože kromě výše určených setrvačných sil 
i kroutícím momentem a gyroskopickými momenty. Kroutící moment musí být 
podle předpisu CS-23 pro motor s více než 5ti válci násoben koeficientem 1,33.   
 
Výpočet kroutícího momentu zatěžujícího motorové lože 
 
Ze závislosti výkonu motoru na otáčkách, viz kapitola 2.2.1  jsou známy 
následující údaje: 
Maximální vzletový výkon: 367,4 kW / 3750ot/min 
Maximální trvalý výkon: 352,7 kW / 3500ot/min 
 
Mk při maximálním vzletovém výkonu: 
Nm
n
PPM KMAX 936
60
375014,32
10004,367
2
=
⋅⋅
⋅
=
⋅
==
piϖ
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Mk při maximálním trvalém výkonu:     
Nm
n
PPM KTRV 962
60
350014,32
10007,352
2
=
⋅⋅
⋅
=
⋅
==
piϖ
 
Vzhledem ke skutečnosti, že krouticí moment motoru je při maximálním trvalém 
výkonu vyšší než při vzletovém výkonu, je dále počítáno s vyšší hodnotou 
kroutícího momentu. 
NmMM KTRVK 128096233,133,1 =⋅=⋅=  
 
Zatížení gyroskopickými momenty 
 
Podle CS-23.371 motorové lože musí být nadimenzovánio na gyroskopické 
momenty hnací soustavy vznikající při zatáčení úhlovou rychlostí ± 2,5 rad/s a 
klopení rychlostí ± 1rad/s. Uvažuje se, že momenty od obou těchto pohybů 
působí současně v kombinaci s maximálním trvalým tahem pohonné jednotky 
při násobku zatížení 2,5.  
Moment setrvačnosti vrtule k ose otáčení je J = 5,4 kgm2 
 
Gyroskopický moment pro úhlovou rychlost klopení ωZ = 1 rad/s 
NmnJJM ZZXXY 1244160
220014,324,52 =⋅⋅⋅⋅=⋅⋅⋅⋅=⋅⋅= ϖpiϖϖ  
Gyroskopický moment pro úhlovou rychlost zatáčení ωY = 2,5 rad/s 
NmnJJM ZYXXZ 31145,260
220014,324,52 =⋅⋅⋅⋅=⋅⋅⋅⋅=⋅⋅= ϖpiϖϖ  
Setrvačné síly při násobku 2,5 
NngmFS 109505,281,95,446 =⋅⋅=⋅⋅=  
  
4.1.4 Shrnutí případů zatížení 
 
Případ Fx 
[N] 
Fy 
[N] 
Fz 
[N] 
Mx 
[Nm] 
My 
[Nm] 
Mz 
[Nm] 
Pozn. 
1 0 -15155 0 -0 0 0 Max. kladný násobek 
2 0 6395 0 0 0 0 Max záporný násobek 
3 -8000 -10950 0 -1280 1244 3114 Gyroskopické momenty, n=2,5 
4 -8000 -10950 0 -1280 1244 -3114 Gyroskopické momenty, n=2,5 
5 -8000 -10950 0 -1280 -1244 3114 Gyroskopické momenty, n=2,5 
6 -8000 -10950 0 -1280 -1244 -3114 Gyroskopické momenty, n=2,5 
7 0 -4380 5826 0 0 0 Boční síla, n=1 
8 0 -4380 -5826 0 0 0 Boční síla, n=1 
 
Tab. 9, Shrnutí případů provozního zatížení 
 
4.2 Pevnostní výpočet 
 
4.2.1 Postup MKP analýzy 
 
Pevnostní analýza motorového lože proběhla pomocí řešiče MSC Nastran. 
Model, síť konečných prvků, okrajové podmínky a zatížení byly vytvořeny v 
preprocesoru MSC Patran. Ve výpočtovém modelu je motorové lože 
zadefinováno jako soustava nosníkových prvků (Beam), ke kterým jsou 
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přiřazeny charakteristiky jednotlivých prvků.   Kolmá vzdálenost těžiště motoru a 
osy otáčení vrtule je 8mm. Pro výpočet se předpokládá, že působiště tíhové síly 
se shoduje s působištěm tahu. Síly a momenty od pohonné jednotky jsou do 
motorového lože zavedeny pomocí MCP prvků, které ve výpočtovém modelu 
symbolizují tuhou konstrukci motoru. Pro výpočet je uvažován součinitel 
bezpečnosti f = 1,5. Hodnoty početního zatížení jsou uvedeny v následující 
tabulce. Všechny následující výpočty jsou provedeny pro početní zatížení. 
 
Případ  Fx 
[N] 
Fy 
[N] 
Fz 
[N] 
Mx 
[Nm] 
My 
[Nm] 
Mz 
[Nm] 
Pozn. 
1 0 -22732 0 0 0 0 Max. kladný násobek 
2 0 9592,5 0 0 0 0 Max záporný násobek 
3 -12000 -16425 0 -1920 1866 4671 Gyroskopické momenty, n=2,5 
4 -12000 -16425 0 -1920 1866 -4671 Gyroskopické momenty, n=2,5 
5 -12000 -16425 0 -1920 -1866 4671 Gyroskopické momenty, n=2,5 
6 -12000 -16425 0 -1920 -1866 -4671 Gyroskopické momenty, n=2,5 
7 0 -6570 8739 0 0 0 Boční síla, n=1 
8 0 -6570 -8739 0 0 0 Boční síla, n=1 
 
Tab. 10, Shrnutí případů početního  zatížení 
 
4.2.2 Výsledky MKP analýzy 
 
 
Obr. 25, Výsledky MKP analýzy pro případ 1 
 38
 
Pro ilustraci je na Obr. 22 uveden výsledek pro případ 1. Výsledky pevnostní 
analýzy pro všechny případy zatížení jsou součástí přílohy.   
 
4.2.3 Pevnostní kontrola trubek na ztrátu stability 
 
Pro trubky použité při konstrukci motorového lože je nutno provést kontrolní 
výpočet, který prokáže že při napětí dosahované v konstrukci je nižší, než 
napětí při kterém dojde ke ztrátě stability jednotlivých trubek. Na ztrátu stability 
má rozhodující vliv štíhlost, tj. poměr délky a kvadratického poloměru průřezu. 
Vzhledem k tomu, že ztrátou stability jsou nejvíce ohroženy vždy nejdelší trubky 
daného průřezu, je výpočet kritického napětí proveden pouze pro ně.. V Obr. 22 
jsou tyto trubky označeny čísly 1 a 2. Ostatní trubky vzhledem k menší štíhlosti 
mají vyšší kritické napětí. Pro první krok pevnostní kontroly jsou nejnižší kritická 
napětí porovnána s napětími dosahovanými v jednotlivých trubkách. V případě 
že by u některé trubky napětí z MKP analýzy bylo větší než nejnižší kritické 
napětí, byl by výpočet kritického napětí proveden i pro tuto trubku a opět by 
došlo k porovnání výsledku MKP analýzy s kritickým napětím. 
 
Všechny trubky jsou z oceli L-ROL.6. 
Mez pevnosti Rm = 900 MPa 
Mez kluzu  RP0.2 = 735 MPa 
 
 
Metodika výpočtu 
 
1.   Výpočet štíhlosti 
i
l
=λ  
2.   Určení mezní štíhlosti 53
735
21000014,3
2,0
===
P
m R
E
piλ  
3.   Je-li mλλ > , předpokládaná ztráta stability nastane v lineární oblasti.     
      Kritické  napětí pro tuto oblast je počítáno pomocí Eulerova vzorce    
     2
2
λ
piσ
E
KV =  
4.   Je- li mλλ < , předpokládaná ztráta stability nastane v nelineární    
      oblasti.Kritické napětí pro tuto oblast KVσ je určeno podle grafu 2.4 Stabilita   
      ocelových trubek II (viz. literatura [5]) 
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Číslo 
trubky 
Vnější 
průměr 
 
Tloušťka 
stěny 
 
Délka 
 
 
Kvadratický 
poloměr 
průřezu 
Štíhlost 
- d [mm]  t[mm] l [mm] I [mm] λ [-] 
 
Pozn. 
1 30 2 202 9,33 21,65 Nelineární oblast 
2 30 2 314 9,93 31,62 Nelineární oblast 
3 30 2 450 9,93 45,32 Nelineární oblast 
4 30 2 680 9,93 68,48 Lineární oblast 
5 30 2 760 9,93 76,54 Lineární oblast 
6 30 2 653 9,93 65,76 Lineární oblast 
7 30 2 428 9,93 43,10 Nelineární oblast 
8 30 2 314 9,93 31,62 Nelineární oblast 
9 30 2 202 9,93 20,34 Nelineární oblast 
10 20 1,5 420 6,56 64,02 Lineární oblast 
11 20 1,5 186 6,56 28,35 Nelineární oblast 
12 20 1,5 425 6,56 64,79 Lineární oblast 
13 20 1,5 230 6,56 35,06 Nelineární oblast 
14 20 1,5 425 6,56 64,79 Lineární oblast 
15 20 1,5 186 6,56 28,35 Nelineární oblast 
Tab. 11, Charakteristiky trubek motorového lože 
 
Výpočtový model předpokládá, že trubky 10-15 tvoří spojení závěsných bodů 
absolutně tuhémo motoru. V tomto modelu jsou poté napětí pro všechny 
případy nulová. Další výpočty těchto trubek již nejsou v práci provedeny. 
 
Výpočet lineární oblasti 
 
Pro součinitel rezervy platí 
KV
TLMAX
σ
σ
η ,= , kde TLMAX ,σ je maximální tlakové napětí 
kterého je v dané trubce dosaženo.  
 
 
Číslo trubky 
TLMAX ,σ  KVσ  
η  
 [MPa] [MPa] [-] 
Pozn. 
4 -83,4 441,53 5,29 Případ 1 
5 -50,6 353,47 6,99 Případ 5 
6 -83,4 478,80 5,74 Případ 1 
Tab. 12, Součinitele rezervy, ztrátu stability 
 
Výpočet nelineární oblasti 
 
TLMAX ,σ  KVσ  η  Číslo trubky 
[MPa] [MPa] [-] 
Pozn. 
1 -65,6 790 12,04 Případ 2 
2 -23,6 740 31,36 Případ 2 
3 -48,3 660 13,66 Případ 1 
7 -48,3 623 12,90 Případ 1 
8 -23,6 740 31,36 Případ 2 
9 -65,6 70 12,20 Případ 2 
Tab. 13, Součinitele rezervy trubek, lokální ztráta stability 
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4.2.4 Pevnostní kontrola trubek na pevnost 
 
Pevnostní kontrola trubek spočívá v porovnání maximálního napětí 
dosahovaného v jednotlivých trubkách s mezí pevnosti materiálu. Součinitel 
rezervy je v tomto případě roven: 
MAX
mR
σ
η = .  Všechny trubky jsou ze stejného 
materiálu, jejich mez pevnosti mR = 900 MPa.  
 
MAXσ  
η  Číslo trubky 
[MPa] [-] 
Pozn. 
1 230 3,91 Případ 5 
2 74,6 12,06 Případ 1 
3 80,3 11,21 Případ 5 
4 -83,4 10,79 Případ 1 
5 -50,6 17,79 Případ 5 
6 -84 10,71 Případ 1 
7 54,5 16,51 Případ 4 
8 74,6 12,06 Případ1 
9 145 6,21 Případ 1 
Tab. 14, Součinitele rezervy trubek, pevnost 
 
 
4.2.4  Pevnostní kontrola závěsů motorového lože ke křídlu 
 
 
 
Obr. 26, Číslování závěsů motorového lože 
 
Kontrola svorníků 
 
Při remotorizaci se předpokládá užití stávajících závěsů na křídle. Následující 
výpočet se týká šroubů motorového lože a jejich schopnosti přenést 
požadované zatížení. Motorové lože je zavěšeno ke křídlu čtyřmi lícovanými 
šrouby M 12.  Síly v závěsech jsou určeny pomocí MKP analýzy pro všechny 
uvažované případy zatížení. 
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Číslo závěsu Případ 
zatížení 
Složka 
síly 1 2 3 4 
Fx  [N] 19220 -20450 -13940 15160 
Fy [N] 31460 -19660 -14480 25410 
1 
Fz [N] 3290 -3980 1670 -9880 
Fx [N] -81110 8630 5900 -6400 
Fy [N] -13280 8300 6110 -10720 
2 
Fz [N] -13870 1680 -710 420 
Fx [N] 16110 -14990 -4410 15290 
Fy [N] 23030 -18390 -10670 22460 
3 
Fz [N] 5200 -6430 4520 -3290 
Fx [N] 4080 -1640 2520 7040 
Fy [N] 6440 -2090 580 11490 
4 
Fz [N] 730 -740 1040 -1020 
Fx [N] 16600 -10100 -9170 14700 
Fy [N] 22120 -16740 -12170 23220 
5 
Fz [N] 7020 -8430 2800 -1380 
Fx [N] 4570 3260 -2240 6410 
Fy [N] 5530 -430 -920 12250 
6 
Fz [N] 2550 -2750 -680 880 
Fx [N] 2010 -11120 1240 7860 
Fy [N] 6640 -9050 -950 9930 
7 
Fz [N] -3990 -880 1260 -5130 
Fx [N] 9100 -7010 -9300 900 
Fy [N] 11550 -2310 -7420 4760 
8 
Fz [N] 5890 -1420 -290 4550 
Tab. 15, Síly ve svornících 
 
Složky síly Fy a Fz vytvářejí ve svornících závěsu smykové napětí. Složka Fx 
vytváří tahové napětí. V kritickém průřezu svorníku je kombinované zatížení, 
pro které je nutno určit redukované napětí: 22 4τσσ +=red . Pro smykové 
napětí τ  platí: 2
224
D
FzFy
S
F
⋅
+⋅
==
pi
τ , kde Fy a Fz jsou složky zatěžující síly a 
D je průměr použitého svorníku (12 mm). Redukovaná napětí jsou určena pro 
všechny případy zatížení u všech 4 svorníků. Z nich jsou vybrána maxima, pro 
která je určen součinitel rezervy, pro které platí: 
red
mR
σ
η = . 
Případ zatížení Číslo závěsu 
1 2 3 4 5 6 7 8 
redσ [MPa]  584,6 347,1 441,1 120,1 435,9 115,0 138,1 243,0 1 
η  1,88 3,17 2,49 9,16 2,52 9,57 7,97 4,53 
redσ [MPa] 398,1 168,1 369,1 41,8 343,3 57,0 188,5 78,4 2 
η  2,76 6,54 2,98 26,32 3,20 19,30 5,84 14,03 
redσ [MPa] 285,6 120,6 208,6 30,7 235,2 28,3 30,0 154,9 3 
η  3,85 9,12 5,27 35,83 4,68 38,87 36,67 7,10 
redσ [MPa] 500,4 198,0 423,6 213,3 431,4 224,5 209,5 116,7 4 
η  2,20 5,56 2,60 5,16 2,55 4,90 5,25 9,43 
Tab. 16, Součinitele rezervy svorníků 
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Číslo závěsu Součinilet rezervy Pozn 
1 1,88 Případ 1 
2 2,76 Případ 1 
3 3,85 Případ 1 
4 1,53 Případ 1 
Tab. 17, Nejnižší součinitele rezervy svorníků 
 
Kontrola závěsů lože na otlačení 
 
Otlačení závěsů motorového lože způsobuje síla F (vektorový součet sil Fx a 
Fy). Napětí od otlačení je poté rovno: 
lD
FzFy
S
F
⋅
+
==
22
σ , kde D je průměr 
svorníku (12 mm) a l délka styčné plochy svorníku. Délka styčné plochy pro 
přední závěsy (1 a 4) je rovna 53 mm,pro zadní závěsy (2 a 3) je rovna 40 mm. 
Výpočet je u každého závěsu proveden na maximální sílu F početního zatížení.  
 
Číslo 
závěsu 
S 
[mm2] 
F 
[N] 
σ  
[MPa] 
η  
[-] 
1 636 31632 49,7 22,1 
2 480 20059 41,8 26,3 
3 480 1457 30,4 36,2 
4 636 27263 42,9 25,7 
Tab. 18, Výpočet závěsů na otlačení 
 
4.3 Zhodnocení pevnostního výpočtu 
 
Napětí spočtena pomocí MKP analýzy v jednotlivých případech byla porovnána 
s kritickými napětími trubek a s mezí pevnosti materiálu. Ve všech případech 
zatížení je motorové lože nadimenzováno dostatečně. Vyšší součinitele rezervy 
nejsou vzhledem k zjednodušujícím předpokladům MKP modelu na závadu. 
Další zmenšování průřezů trubek se již z technologických důvodů nejeví jako 
vhodné.  
 
Předmětem pevnostní kontroly závěsů motorového lože ke křídlu bylo 
zkontrolovat použití 12 mm svorníků pro montáž lože ke křídlu. Z pevnostního 
hlediska tyto svorníky vyhovují. Kontrola závěsných bodů které jsou součástí 
konstrukce křídla již není předmětem této práce, proto nebyla provedena. 
 
 
 
5. Hmotnostní rozbor 
 
Při záměně turbovrtulových motorů PT6A-21 za pístové motory RED se není 
možno vyhnout zvýšení hmotnosti prázdného letounu. Vzhledem k skutečnosti, 
že letoun je od počátku konstruován na maximální vzletovou hmotnost 4600 kg, 
bude tato hmotnost ponchána i v případě remotorizovaného letounu. Nárúst 
prázdné hmotnosti se poté projeví na poklesu platícího nákladu.  
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Rovina vrtulových disků a vertikální poloha os vrtulí musí při remotorizaci zústat 
zachována. Této skutečnosti byla přizpůsobena poloha motorů, která 
nedovoluje jejich další pohyb v ose X, který by umožnil snížení krutového 
zatížení křídla. Vzhledem k značnému nárůstu hmotnosti pohonné jednotky, 
která je vyložena na poměrně dlouhém ramenu, je další příslušenství umístěno 
až za motor. 
 
5.1 Výpočet hmotnostního rozboru 
 
1. Určení polohy těžiště konstrukční skupiny 
- Souřadnice těžišť konstrukčních skupin které zůstanou po 
remotorizaci nezměněny jsou použity z podkladů výrobce 
- Souřadnice těžišť nově použitých konstrukčních skupin získány 
z 3D modelu  
2. Určení statických komentů jednotlivých konstrukčních skupin k osám x, 
y, z 
iiZi
iiYi
iiXi
ZmS
YmS
XmS
⋅=
⋅=
⋅=
  
3. Určení výsledné polohy těžiště všech konstrukčních skupin 
∑
∑
∑
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Výpočet hmotnostního rozboru je rozdělen do následujících částí 
Část 1: Hmotnostní charakteristiky letounu bez motorů 
Část 2: Zástavba motoru 
o A) Motorové lože, tj. hmotnostní rozbor komponent 
zavěšených na motorovém loži 
o B) Ostatní zatížení nezavěšené na motorovém loži, tj. 
motorové příslušenství, motorové lože a ostatní součásti které 
zatěžují konstrukci křídla 
4. Určení polohy těžiště motorové zástavby 
5. Výpočet těžiště remotorizovaného letounu  
 
 
 
Obr. 27, Schéma zástavby hnací skupiny 
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5.1.1 Poloha těžiště letounu bez pohonných jednotek 
 
Poloha těžiště Statický moment Hmotnost 
 X Y Z m*X m*Y m*Z 
Název 
konstrukční 
skupiny kg m m m kgm kgm kgm 
Letoun bez P.J. 1997 6,796 68,903 0,008 13570,97 468,243 16,047 
Tab. 19, Poloha těžiště letounu bez pohonných jednotek 
 
 
5.1.2 Hmotnostní rozbor motorové zástavby 
 
hmotnost X Y Z m*X m*Y m*Z Umístění 
položky 
hmotnosti 
Název položky 
hmotnosti 
 
[kg] [m] [m] [m] [kgm] [kgm] [kgm] 
Motor RED A03 335 5,32 0,63 2,3 1784,2 212,3 770,5 
Vrtule AV844+kužel 58 4,88 0,74 2,3 283,3 43,0 133,4 
Bloky tlumičů 6 5,74 0,59 2,3 34,4 3,5 13,8 
Výfuky 4 6,01 0,43 2,3 24,0 1,7 9,2 
Motorová gondola 18 5,95 0,32 2,3 107,1 5,7 41,4 
Hadice, části olejového 
systému 3 5,43 0,32 2,3 16,2 0,9 6,9 
Hadice, části 
palivového systému 1 5,82 0,78 2,3 5,8 0,7 2,3 
Voda, olej 10 5,95 0,32 2,3 59,5 3,2 23 
Mezichladiče 3 5,95 0,32 2,3 17,8 0,9 6,9 
Elektrické svazky 3 5,53 0,77 2,3 16,5 2,3 6,9 
Hašení 3 5,75 0,7 2,3 17,2 2,1 6,9 
Zatížení 
zavěšené na 
motorovém 
loži 
Ostatní části motorové 
instalace, rezerva 2,5 5,25 0,78 2,3 13,1 1,9 5,75 
Motorová gondola 17 6,15 0,6 2,3 104,5 10,2 39,1 
Olejová instalace 8 5,85 0,38 2,3 46,8 3,0 18,4 
Náplně (olej+voda) 10 6,25 0,33 2,3 62,5 3,3 23 
Mezichladiče 12 6,25 0,33 2,3 75,0 3,9 27,6 
Palivová instalace 1 5,79 0,81 2,3 5,7 0,8 2,3 
Elektrické svazky 2 5,85 0,51 2,3 11,7 1,0 4,6 
Hašení 3 5,75 0,7 2,3 17,2 2,1 6,9 
Ostatní vybavení 2,5 5,8 0,635 2,3 14,5 1,5875 5,75 
Zatížení 
nezavěšené 
na 
motorovém 
loži 
Motorové lože 10 5,7 0,6 2,3 57 6 23 
Tab. 20, Hmotnostní rozbor motorové zástavby 
 
 
 
 
5.1.3 Poloha těžiště motorové zástavby RED A03 V12 
 
Statické momenty 
 
Poloha těžiště 
 
Hmotnost 
zástavby 
 m*X m*Y m*Z X Y Z 
kg kgm kgm kgm m m m 
512 2774 311 1177 5,419 0,607 2,300 
Tab. 21, Hmotnostní rozbor motorové zástavby 
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5.1.4 Poloha těžiště a centráže remotorizovaného letounu 
 
Poloha těžiště Statický moment Hmotnost 
 X Y Z m*X m*Y M*Z 
Hmotnostní položka 
 
 kg m m m kgm kgm kgm 
Letoun bez P.J. 1997 6,796 68,903 0,008 135707 4687 167 
Zástavba pravého motoru 512 5,419 0,607 2,3 27747 3107 11777 
Zástavba levého motoru 512 5,419 0,607 -2,3 27747 3107 -11777 
Celý letoun 3021 6,329 0,361 0,005 191207 10897 167 
Tab. 22, Hmotnostní rozbor motorové zástavby 
 
Určení centráže prázdného letounu 
 
Centráž znamená polohu těžiště označenou v % délky střední aerodynamické tětivy 
(déle jen SAT). Poloha SAT (XSAT) i délka (cSAT) jsou známy z podkladů výrobce. 
Centráž prázdného letounu je vypočtena podle níže uvedeného vzorce.  
%86,20100
5973,1
9961,5329221,6
100
=⋅
−
=
⋅
−
=
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SAT
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X
c
XX
X
 
 
Poloha SAT (XSAT)) Hloubka SAT (cSAT) Poloha těžiště (XT) Poloha těžiště 
(XTSAT) 
m m m % SAT 
5,9961 1,5973 6,329221 20,86 
Tab. 23, Centráž prázdného letounu 
 
5.2 Porovnání hmotností a centráží obou variant letounu 
 
Maximální 
vzletová 
hmotnost 
Prázdná 
hmotnost 
 
Hmotnost 
zástavby obou 
motorů včetně 
příslušenství 
Poloha těžiště 
(XTSAT) 
Motor 
kg kg kg % 
PT6A-21 4600 2626 629 19,7 
RED A03 V12 4600 3021 1024 21 
Tab. 24, Porovnání hmotností a centráží obou variant letounu 
 
5.3 Obálka hmotností a centráží remotorizovaného letounu 
 
5.3.1 Výpočet minimální letové hmotnosti 
 
Minimální letová hmotnost dle předpisu CS – 23 je rovna: 
min30PALPOSEMPTYMIN mmmm ++=  
mEMPTY………hmotnost prázdného letounu (3021kg) 
mPOS………….hmotnost posádky (jeden pilot o hmotnosti 77 kg) 
mPAL30min…….hmotnost paliva pro režim maximálního výkonu motorů po dobu  
30 min = 85 kg (viz 8.2.3) 
 46
kgm
m
MIN
MIN
3183
85773021
=
++=
 
 
 
5.3.2 Obálka hmotností a centráží  
 
Obálka hmotností a centráží je závislost hmotnosti a polohy centráže pro 
veškeré přípustné kombinace rozmístění nákladu a cestujících v letounu. 
Průměrná hmotnost osoby je dle předpisu CS-23 rovna 77,1 kg (170 lb). 
 
 
Obr. 28, Rozložení osob a nákladu v letounu 
 
 
Označení Hmotnostní položka Hmotnost [kg] Souřadnice X [m] 
A Max. náklad v předním zav. 
prostoru 
100 2,40 
B Pilot 77,1 3,88 
C Cestující v 1. řadě 77,1 5,07 
D Cestující v 2. řadě 77,1 5,91 
E Cestující v 3. řadě 77,1 6,75 
F Cestující v 4. řadě 77,1 7,59 
G Cestující v 5. řadě 77,1 8,42 
H Max. náklad v zadním zav. 
prostoru 
250 9,73 
I Max. palivo 1279 6,58 
T Těžiště prázdného letounu 3021 6,33 
Tab. 25, Hmotnosti a polohy těžiště posádky, cestujících a nákladu 
 
Letoun má od výrobce povolený níže uvedený rozsah centráží, uvedený níže 
(Obr. 29). Tento rozsah musí po remotorizaci zůstat zachován. Je provedeno 
určení centráží pro různé varianty naložení letounu. Body ležící uvnitř obálky a 
na jejich hranicích jsou vyhovující, body ležící mimo obálku jsou nevyhovující. 
Pro vyvarování se tohoto rozložení nákladu jsou nevyhovující body dále 
rozepsány.   
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Konfigurace 1 2 3 4 5 6 7 
Počet pilotů  1 2 1 2 2 2 2 
Počet osob v 1.řadě 0 0 2 2 2 2 0 
Počet osob v 2. řadě 0 0 2 2 2 2 0 
Počet osob v 3. řadě 0 0 2 2 0 0 2 
Počet osob v 4. řadě 0 0 2 2 0 0 2 
Počet osob v 5. řadě 0 0 1 0 0 0 0 
Hmotnost paliva 85 1423 458 458 625 625 625 
Hmotnost nákladu v PZP 0 0 100 100 100 0 100 
Hmotnost nákladu v ZZP 0 0 250 250 0 100 0 
Celková hmotnost 3183 4600 4600 4600 4208 4208 4208 
Centráž 17,6 20,6 28 23 7,90 18,8 15,6 
 
 
Konfigurace 8 9 10 11 12 13 
Počet pilotů  1 1 1 1 1 1 
Počet osob v 1.řadě 1 1 0 0 0 2 
Počet osob v 2. řadě 1 1 0 0 2 2 
Počet osob v 3. řadě 1 1 0 2 2 2 
Počet osob v 4. řadě 1 1 0 2 0 2 
Počet osob v 5. řadě 0 0 0 0 0 0 
Hmotnost paliva 800 800 300 400 400 220 
Hmotnost nákladu v PZP 100 0 0 0 0 0 
Hmotnost nákladu v ZZP 0 100 250 250 250 100 
Celková hmotnost 4306 4306 3648 4356 4365 4035 
Centráž 15,4 26 33,5 36,6 32,9 24 
 
Tab. 26, Vybrané konfigurace rozložení platícího zatížení 
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 Obr. 29, Obálka hmotností a centráží 
 
Centráž letounu je ve většině případů splnitelná. Pro dodržení přední centráže 
je nutno se vyhnout zejména obsazení předních řad sedadel v kombinaci se 
zavazadly v předním zavazadlovém prostoru. I v případě umístění osob na 
prvních 2 řadách sedadel ve spojení se dvěma piloty je k dovážení letounu 
dostatečné umístění zavazadel do zadního zavazadlového prostoru. Zadní 
centráž může být překročena zejména v případě pouze jednoho pilota, velkého 
zatížení zadního zavazadlového prostoru v kombinaci se zásobou paliva menší 
než 350 kg, a dále při obsazení zadních řad cestujícími v kombinaci s velkým 
zatížením zadního zavazadlového prostoru.  Všechny tyto kombinace, při nichž 
je překročena povolená obálka centráží jsou však docíleny naprosto 
nevhodným rozmístěním platícího nákladu.  
 
 
 
6. Výpočet základních letových výkonů 
 
 
6.1 Vstupní hodnoty pro výpočty letových výkonů 
 
Základní údaj pro výpočet letových výkonů je polára, tj. závislost součinitele 
odporu na součiniteli vztlaku letounu. U remotorizované verze dojde k velice 
mírnému zvětšení velikosti gondol. Při mírném zvětšení čelní plochy 
motorových gondol se neočekává  výrazná změna součinitele odporu. Velikost 
součinitele odporu motorových gondol by mohlo více ovlivnit proudění vzduchu 
uvnitř motoru ke chladičům chladicí kapaliny a mezichladičům stlačeného 
vzduchu. Zjišťování změny součinitele odporu motorových gondol je tedy 
značně obtížné, a při remotorizaci letounu nebude hrát významnou roli, proto 
pro další výpočty jsou použity odporové poláry neremotorizovaného letounu. 
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Odporové poláry letounu 
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Obr. 30, Poláry letounu 
 
 
Další důležitou vstupní charakteristikou pro výpočet letových výkonů je tahový 
diagram pohonné jednotky. Jedná se o křivky vyjadřující závislost využitelného 
tahu na rychlosti letu v daných výškách letu pro použitou vrtuli s motorem.  
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Tahový diagram motor-vrtule
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Obr. 31, Tahový diagram motor-vrtule 
 
 
 
 
 
6.2 Horizontální let 
 
6.2.1 Výpočet maximální rychlosti v horizontálním letu 
 
Maximální rychlost letu je veličina měnící se s výškou letu. Této rychlosti je 
dosaženo v okamžiku, kdy potřebný tah pro ustálený horizontální let je roven 
využitelnému tahu pohonné jednotky. Využitelný tah je získán z tahových 
diagramů pohonné jednotky. 
 
 
Potřebný tah je roven odporu letounu. 
 DcSvDT ⋅⋅⋅⋅==
2
2
1 ρ
 
 
Maximální rychlost je rovna souřadnici X půsečíku křivek potřebného a 
využitelného tahu. Výpočet je proveden pro 0, 3000, 6000, 9000 m MSA. 
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0m MSA 3000m MSA 6000m MSA 9000m MSA 
Rychlost 
 
Využitelný 
tah 
Potřebný 
tah 
Využitelný 
tah 
Potřebný 
tah 
Využitelný 
tah 
Potřebný 
tah 
Využitelný 
tah 
Potřebný 
tah 
Km/h N N N N N N N N 
198 9780 3223 6975 2392 4225 1464 - - 
216 9198 3223 6653 2392 4030 1464 - - 
234 8813 3361 6301 2494 3817 1527 - - 
252 8283 3592 5999 2666 3634 1632 2078 1367 
270 7824 3895 5772 2890 3496 1769 2001 1482 
288 7422 4255 5508 3158 3337 1933 1910 1619 
306 7068 4666 5245 3462 3177 2120 1819 1776 
324 6753 5121 5011 3800 3036 2327 1739 1949 
342 6434 5618 4775 4169 2892 2552 1657 2138 
360 6147 6154 4562 4567 2763 2796 1583 2342 
378 5888 6728 4369 4993 2647 3057 1517 2561 
396 5652 7337 4194 5445 2541 3333 1456 2793 
414 5436 7982 4034 5923 2444 3626 1401 3038 
432 5210 8660 3866 6427 2342 3935 1342 32969 
Tab. 27, Potřebný a využitelný tah pro horizontální let 
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Obr. 32, Maximální rychlosti v horizontálním letu 
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Shrnutí rychlostí horizontálního letu v dané výšce 
 
Pro zjištění možných rychlostí horizontálního letu je proveden výpočet 
minimální rychlosti letu v dané výšce. Pro minimální rychlosti letu platí 
následující vztah.  
 
Sc
gmV
LMAX
MIN
⋅⋅
⋅⋅
=
ρ
2
 
Hodnota cLMAX dle poláry: cLMAX = 1,8 
 
Výška MSA 
[m] 
Hustota vzduchu 
[kg.m3] 
Minimální rychlost 
[km/h] 
Maximální rychlost 
[km/h] 
0 1,225 145 360 
3000 0,9091 169 360 
6000 0,6597 198 358 
9000 0,4663 235 310 
 
Tab 28, Rychlostní rozsah pro různé výšky letu 
 
Se vzrůstající výškou roste rozsah možných rychlostí horizontálního letu. Vzrůst 
minimální rychlosti je způsoben poklesem hustoty vzduchu. Maximální rychlost 
je do určité míry konstantní, což je způsobeno charakteristikou motoru, který si 
do 3800 m MSA zachovává maximální trvalý výkon konstantní vlivem 
přeplňování. Pokles využitelného tahu je v tomto výškovém rozsahu zapříčiněn 
poklesem hustoty vzduchu a charakteristikou vrtule. Ve vyšších výškách 
dochází i k poklesu výkonu, který je zde patrný až u výšky 9000m MSA, ale zde 
se již provoz letounu nepředpokládá. 
 
 
6.2.2 Výpočet ekonomické rychlosti 
 
Ekonomická rychlost je rychlost minimálního potřebného výkonu. Z hodnot 
potřebného tahu při dané rychlosti letu stanovíme potřebný výkon podle 
následující rovnice: 
VTP
VScDT D
⋅=
⋅⋅⋅==
2
2
1 ρ
 
 
Závislost zaneseme do grafu. Ekonomická rychlost je rovna souřadnici X bodu, 
v němž funkce nabývá minima. Výpočet je proveden pro výšky 1500 a 3000 m 
MSA, v nichž se předpokládá nejčastější provoz letounu. 
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1500 m MSA 3000 m MSA 
Rychlost 
letu 
Potřebný 
Tah 
Potřebný 
výkon 
Rychlost 
letu 
Potřebný 
Tah 
Potřebný 
výkon 
km/h N kW km/h N kW 
160 5148 228,8 - - - 
180 3850 192,5 180 4567 228,3 
200 3342 185,7 200 3660 203,3 
220 3203 195,7 220 3293 201,2 
240 3264 217,6 240 3202 213,4 
260 3449 249,1 260 3271 236,2 
280 3723 289,5 280 3444 267,8 
300 4065 338,7 300 3693 307,8 
320 4464 396,8 320 4003 355,8 
340 4913 464 340 4362 412,0 
360 5408 540,8 360 4766 476,6 
380 5946 627,7 380 5211 550,0 
400 6524 724,9 400 5693 632,5 
Tab.29, Potřebný výkon 
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 Obr. 33, Závislosti potřebného výkonu na rychlosti a výšce letu 
 
Odečet z grafu: Ekonomická rychlost pro 1500 m MSA je 200km/h. 
   Ekonomická rychlost pro 3000 m MSA je 215 km/h.  
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6.2.3 Výpočet doletu 
 
U remotorizované verze dojde k zásadnímu vzrůstu hmotnosti prázdného 
letounu, a to z 2626 kg na 3021 kg. Stávající kapacita nádrží je 1548 kg paliva. 
Pro zachování maximální vzletové hmotnosti 4600 kg by při plném naplnění 
nádrží zbývano na užitečný náklad pouhých 31 kg. Pro výpočet doletu je brána 
v úvahu minimální hmotnost nákladu 300 kg, jako maximální množství paliva je 
poté bráno 1279 kg paliva. Maximální náklad je 1379 kg, čemuž odpovídá 
minimální hmotnost paliva 200 kg. Vzhledem k tomu, že letoun je 
nepřetlakovaný, je předpokládán provoz do nejvyšší letové hladiny FL 100. Pro 
výpočet doletu jsou zvoleny letové výšky 1500 m a 3000 m MSA. Výpočet 
doletu je pouze teoretický, jedná se pouze o dolet v horizontálním letu. V tomto 
případě je zanedbán úbytek paliva pro pojíždění, vzlet a stoupání do letové 
výšky a klesání na přistání.  
 
Uvažované rychlosti  200 – 400 km/h 
 
Dolet je počítán s palivovou rezervou na 30 min. 
 
 
Postup výpočtu teoretického doletu 
 
1. Určení požadovaného součinitele vztlaku pro danou rychlost 
SV
gmCl
⋅⋅
⋅⋅
= 2
2
ρ
 
2. Určení součinitele odporu; odpor letounu, který je roven potřebnému 
tahu. Určení potřebného výkonu 
VDP
cSVDT D
⋅=
⋅⋅⋅⋅==
2
2
1 ρ
 
3. Určení měrné spotřeby paliva pro potřebný výkon motoru (odečet z grafu 
závislosti měrné spotřeby na výkonu - viz Obr.12) 
4. Výsledný teoretický dolet je počítán pro režim (ρ, V) = konst, tedy let 
konstantní rychlost v dané letové hladině 














−
+
⋅=
2
2
max
1.
..2
V
mV
m
arctg
Cg
K
R
PH
PH
eP
C
η
, kde platí:  
MTOW
m
m
V
VV
PH
PH
D
=
=
min
 
 
 
 
 
Výpočet palivové rezervy na 30 min letu. 
 
Palivová rezerva je určena pro let 30 minut letu při maximálním trvalém výkonu 
motorů 
1. Určení časové spotřeby letounu při jednotlivých rychlostech 
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kgm
m
tnPCm
REZ
REZ
TrvalýepREZ
71,84
2
12940,35224,0
=
⋅⋅⋅=
⋅⋅⋅=
 
 
Cep……..měrná spotřeba [kg/kWh] 
PTrvalý…..maximální trvalý výkon [kW] 
n……….počet motorů 
 t……......doba [hod] 
 mREZ…...hmotnost palivové rezervy 
 
Jako rezerva na 30 min letu zvoleno 85 kg paliva.  
Následující dolety jsou uvedeny s palivovou rezervou 
 
Dolet v letové výšce 3000 m 
 
Max. palivo Max. platící zatížení Rychlost letu 
 
[km/h] 
Dolet 
[km] 
Vytrvalost 
[hod] 
Dolet 
[km] 
Vytrvalost 
[hod] 
200 4870 26,4 397 3,5 
220 4965 24,5 415 3,3 
240 4899 22,1 420 3,1 
260 4717 19,6 413 2,8 
280 4513 17,4 402 2,5 
300 4335 15,6 392 2,3 
320 4134 13,9 378 2,1 
340 3944 12,5 364 1,9 
360 3875 11,6 360 1,7 
380 3647 10,3 341 1,6 
400 3239 8,7 304 1,3 
 
Tab. 30, Dolet a vytrvalost pro 3000 m MSA 
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Dolet a vytrvalost s maximem paliva, 3000 m MSA
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Obr. 34, Dolet a vytrvalost, max. paliva, 3000 m MSA 
 
 
Dolet a vytrvalost s max. platícím zatížením, 3000 m MSA
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Obr. 35, Dolet a vytrvalost, max. platící zatížení, 3000 m MSA 
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Dolet v letové výšce 1500m MSA 
 
Max. palivo Max. platící zatížení 
 Rychlost letu 
 
[km/h] 
Dolet 
 [km] 
Vytrvalost 
[hod]  
Dolet 
[km]  
Vytrvalost 
[hod]  
200 4960 26,9 413 3,6 
220 4915 24,2 420 3,4 
240 4729 21,3 413 3 
260 4455 18,5 397 2,7 
280 4188 16,1 379 2,4 
300 3964 14,2 363 2,1 
320 3736 12,5 345 1,9 
340 3531 11,2 329 1,7 
360 3443 10,3 323 1,6 
380 3221 9,1 303 1,4 
400 2847 7,6 269 1,2 
 
Tab. 31, Dolet a vytrvalost pro 1500 m MSA 
 
Dolet a vytrvalost s maximem paliva, 1500 m MSA
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Obr. 36, Dolet a vytrvalost, max. palivo, 1500 m MSA 
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Dolet a vytrvalost s max. platícím zatížením, 1500 m MSA
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Obr. 37, Dolet a vytrvalost, max. platící náklad, 1500 m MSA 
 
 
Závěr, závislost doletu na platícím zatížení, porovnání s původní verzí 
 
Hmotnost 
nákladu 
[kg] 
Hmotnost 
paliva 
[kg] 
Rychlost 
letu 
[km/h] 
Dolet 
 
[km 
300 1279 238,198 5074 
400 1179 238,198 4610 
500 1079 238,198 4155 
600 979 238,198 3710 
700 879 238,198 3274 
800 779 238,198 2847 
900 679 238,198 2430 
1000 579 238,198 2021 
1100 479 238,198 1621 
1200 379 238,198 1230 
1300 279 238,198 846 
1379 200 238,198 550 
 
Tab. 32, Závislost doletu na platícím zatížení 
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Závislost doletu na nákladu
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Obr. 38, Závislost doletu na platícím zatížení obou variant letounu 
 
 
Dolet remotorizovaného letounu je značný. Je to způsobeno nižší měrnou 
spotřebou paliva dieselových motorů. Pro posouzení doletu remotorizované 
verze se nejvhodněj jeví srovnání závislostí doletu na platícím nákladu pro 
letovou výšku 3000 m MSA, které je uvedeno v grafu. U letounu s motory PT6 
je uvažována CARGO verze, tj. verze s nejvyšším platícím zatížením.Při 
nákladu 1250 kg a méně je již převaha v doletu remotorizovaného letounu 
značná. Při nákladu 1379 – 1250 kg dolet remotorizovaného letounu zaostává, 
je však nutno vzít v úvahu, že v tomto intervalu nese letoun výrazně menší 
zásobu paliva, což je způsobeno vzrůstem prázdné hmotnosti o 395 kg.  
 
 
 
6.3 Stoupavý let 
 
6.3.1 Stoupavost 
 
Stoupavost letounu je dána přebytkem využitelného výkonu.  
 
Postup výpočtu 
1. Určení výkonu potřebného pro danou rychlost 
2. Určení využitelného výkonu VTP VyužiVyužit ⋅= ; VyužitT  viz kapitola 6.1 
3. Určení přebytku výkonu PotřebnýVyuž PPP −=∆  ; PotřebnýtP  viz. kapitola 6.2.2 
4. Určení stoupavosti 
gm
P
w
⋅
∆
=  
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Ze vzorce je zřejmé, že při výpočtu stoupavosti má důležitý význam hmotnost 
letounu. Hmotnost je v tomto případě rovna maximální vzletové hmotnosti, tedy 
4600 kg. Úbytek paliva během letu je zanedbán. 
 
0m MSA 1500m MSA 
Rychlost 
 
Využitelný 
výkon 
Potřebný 
výkon 
Přebytek 
výkonu 
Stoupavost 
 
Využitelný 
výkon 
Potřebný 
výkon 
Přebytek 
výkonu 
Stoupavost 
 
[km/h] [kW] [kW] [kW] [m/s] [kW] [kW] [kW] [m/s] 
162 461,1 184,9 276,2 6,1 416,4 159,7 256,6 5,7 
180 489 172,5 316,5 7 440,5 149 291,5 6,5 
198 517 177,3 339,7 7,5 458,6 153,1 305,5 6,8 
216 537,9 193,4 344,5 7,6 470,7 167,1 303,6 6,7 
234 551,9 218,5 333,4 7,4 482,7 188,7 294 6,5 
252 572,9 251,5 321,4 7,1 494,8 217,2 277,6 6,2 
270 579,8 292,1 287,7 6,4 506,9 252,3 254,5 5,6 
288 586,8 340,5 246,3 5,5 512,9 294,1 218,8 4,8 
306 593,8 396,6 197,2 4,4 518,9 342,6 176,4 3,9 
324 600,8 460,9 139,9 3,1 525 398,1 126,8 2,8 
342 607,8 533,8 74 1,6 528 461 67 1,5 
 
3000m MSA 6000m MSA Rychlost 
 
 
Využitelný 
výkon 
Potřebný 
výkon 
Přebytek 
výkonu Stoupavost 
Využitelný 
výkon 
Potřebný 
výkon 
Přebytek 
výkonu 
Stoupavost 
 
[km/h] [kW] [kW] [kW] [m/s] [kW] [kW] [kW] [m/s] 
180 368,1 128 240,1 5,3     
198 383,7 131,6 252,1 5,6     
216 399,2 143,5 255,7 5,7 241,8 87,9 153,9 3,4 
234 409,6 162,1 247,4 5,5 248,1 99,3 148,8 3,3 
252 419,9 186,6 233,3 5,2 254,4 114,3 140,1 3,1 
270 432,9 216,8 216,1 4,8 262,2 132,7 129,5 2,9 
288 440,7 252,7 188 4,2 267 154,7 112,3 2,5 
306 445,9 294,3 151,5 3,4 270,1 180,2 89,9 2,0 
324 451 342,1 109 2,4 273,2 209,4 63,8 1,4 
342 453,6 396,1 57,5 1,3 274,8 242,5 32,3 0,7 
 
9000m MSA 10000m MSA Rychlost 
 
 
Využitelný 
výkon 
Potřebný 
výkon 
Přebytek 
výkonu Stoupavost 
Využitelný 
výkon 
Potřebný 
výkon 
Přebytek 
výkonu Stoupavost 
[km/h] [kW] [kW] [kW] [m/s] [kW] [kW] [kW] [m/s] 
252 145,5 95,7 49,8 1,1 107,7 84,7 23 0,5 
270 150,1 111,2 38,9 0,9 111,3 98,4 12,9 0,3 
288 152,9 129,6 23,3 0,5 113,5 114,7 -1,2 0 
306 154,7 151 3,7 0,1 115 133,6 -18,6 -0,4 
324 156,5 175,5 -18,9 -0,4 116,4 155,3 -38,9 -0,9 
342 157,5 203,2 -45,7 -1 117,2 179,8 -62,7 -1,4 
 
Tab. 33, Výpočet stoupavosti 
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Závislost stoupavosti na rychlosti a výšce letu
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Obr. 39 Stoupavosti letounu 
 
 
Praktický dostup 
 
Praktický dostup je výška ve které je letoun schopen stoupat rychlostí w = 0,5 
m/s. Této hodnotě odpovídá výška 10 000 m MSA. Křivky stoupavosti jsou 
počítány pouze pro rychlosti, v nichž je letoun schopen letu – z tohoto důvodu 
jsou zleva ořezány, patrné především pro vyšší výšky letu. Ve výškách, v nichž 
se vzhledem ke konstrukci letounu předpokládá jeho nejčastější provoz, tj výšky 
do cca 3000 m MSA je stoupavost letounu i vzhledem k použití slabších motorů, 
než pro jaké byl navržen, uspokojivá.  
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6.3.2 Stoupavost a gradient stoupání s vysazeným motorem 
 
Na dvoumotorové letouny jsou dle předpisu CS-23 kladeny požadavky na 
dodržení minimálního gradientu stoupání s vysazeným motorem. Gradient 
stoupání letounu s jedním vysazeným motorem nesmí být menší než 0,75% ve 
výšce 457m nad místem vzletu (příp. přistání). Vztlakové klapky a podvozek 
letounu je zatažen, vrtule nepracujícího motoru nastavena v praporu, funkční 
motor běží na maximální trvalý výkon. 
 
Gradient stoupání značí přítůstek výšky v procentech ulétnuté vzdálenosti. 
Vztah pro výpočet gradientu je následující: 
 
%100⋅





−=
Cl
Cd
G
Fγ   
 
V tomto případě je tah F roven tahu jedné pohonné jednotky v maximálním 
trvalém režimu. Součinitel Cl stanoven ze vztahu pro vztlak: 
 
SV
gmCl
⋅⋅
⋅⋅
= 2
2
ρ
 
 
Hmotnost m je rovna maximální vzletové hmotnosti, tedy 4600 kg.  
 
0m MSA 1500m MSA 3000m MSA 
Rychlost 
 Tah 
Gradient 
stoupání Tah 
Gradient 
stoupání Tah 
Gradient 
stoupání 
 [km/h] [N] [%] [N] [%] [N] [%] 
162 5434 2,93 4626 -0,74 - - 
180 5170 3,81 4405 1,23 3681 -1,97 
198 4890 3,69 4169 1,76 3488 -0,52 
216 4599 3,05 3922 1,57 3327 -0,03 
234 4407 2,32 3713 1,07 3151 -0,13 
252 4142 1,22 3534 0,38 3000 -0,51 
270 3912 0,04 3379 -0,44 2886 -1,02 
288 3711 -1,21 3206 -1,43 2754 -1,73 
306 3534 -2,51 3053 -2,5 2623 -2,57 
324 3377 -3,87 2917 -3,62 2506 -3,47 
342 3217 -5,32 2779 -4,84 2388 -4,46 
 
Tab. 34, Výpočet gradientu stoupání s vysazeným motorem 
 
 
Zhodnocení výpočtu gradientu stoupání s jedním motorem 
 
Pro určení výšky do které je podmínka předpisu splněna poslouží graf závislosti 
maximálního gradientu stoupání na výšce letu. Z něj je určeno, do jaké výšky je 
splněna podmínka předpisu.  
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Gradient stoupání s vysazeným motorem
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Obr. 40, Gradienty stoupání s vysazeným motorem 
 
Závislost gradientu stoupání na výšce letu
0
0,5
1
1,5
2
2,5
3
3,5
4
4,5
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500
Výška letu [m MSA]
G
ra
di
e
n
t s
to
u
pá
n
í [%
]
 
Obr. 41, Závislost gradientu stoupání s vysazeným motorem na výšce letu 
 
Podmínka předpisu CS-23.67 je splněna do výšky 2400m MSA. Vzhledem 
k tomu, že se jedná o výšku 457 m nad VPD, letoun může operovat pouze do 
letišť s nadmořskou výškou do 1943 m.n.m. 
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7. Rozbor ekonomie provozu 
 
Ekonomie provozu remotorizovaného letounu bude záviset na mnoha 
okolnostech. Motor RED je pouze ve fázi prototypu, tudíž hodnoty jako 
pořizovací cena, životnost motoru, náklady na prohlídky apod. jsou pouze 
předpokládané.  
 
Pro ekonomický výpočet je stanoven typický profil letu, tj. let cestovní rychlostí 
ve výšce 3000 m MSA po dobu 1 hodiny. Ve výpočtu není zahrnuto stoupání a 
klesání, předpoklad je že palivo spotřebované při vzletu a stoupání je rovno 
palivu ušetřenému při klesání. Spotřeba paliva je tedy brána jako množství 
paliva spotřebované na 1 hodinu letu. Jako cestovní rychlost je brána v úvahu 
rychlost 340 km/h. Ačkoliv je tato rychlost pro verzi s dieselovým motorem 
vyšší, je vhodné porovnánat spotřeby pro stejné rychlosti letu.  
 
Životnost letounu je stanovena na 30 000 letových hodin. Pro výpočty 
ekonomiky provozu je předpokládáno, že provoz letounu bude probíhat pouze 
ve výše uvedených cyklech.  
 
 
 
Obr. 42, Typický profil letu 
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7.1 Spotřeba paliva na 1 typický let  
Měrná spotřeba motoru PT6A-21, cestovní režim, 2200 RPM  
0,36
0,37
0,38
0,39
0,40
0,41
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000
Výška   [m]
M
ě
rn
á 
sp
o
tř
eb
a 
 
[kg
/k
W
h]
 TAS400km/h
TAS380km/h
TAS360km/h
TAS340km/h
 
Obr. 43, Diagram spotřeby motoru PT6A-21 
 
Metodika výpočtu 
 
1. Určení potřebného výkonu pro let danou rychlostí (viz kapitola 6.2.2)  
2. Určení měrné spotřeby paliva (Pro motor PT6 z Obr. 38,  pro       
    RED z Obr. 12) 
3. Určení hodinové spotřeby 
1000
ep
HOD
C
PC ⋅= ; kde Cep = měrná spotřeba,         
    P = potřebný výkon 
 
Rychlost 
 
Potřebný 
výkon 
Měrná 
spotřeba 
Hodinová 
spotřeba 
Motor 
 
 [km/h] [kW] [g/kWh] [Kg/hod] 
PT6 340 412 375 155
RED 340 412 240 99
 
Tab. 35, Hodinové spotřeby motorů v horizonálním letu 
 
 
Maximální platící zatížení pro typický let 
 
Maximální platící zatížení je určeno následovně: 
PILOTREZERVAPALPALIVAPRÁZDPLAT mmmmMTOWm −−−−= .  
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Varianta 
hmotnostní položka/[kg] RED PT6 
MTOW 4600 4600 
Hmotnost prázdného letounu 3021 2626 
Palivová rezerva 85 170 
Hmotnost paliva pro let 99 155 
Hmotnost pilota 77 77 
Max. platící náklad 1318 1572 
Tab. 36, Maximální platící zatížení pro typický let 
 
Palivová rezerva pro motor PT6 určena z podkladů výrobce. 
Palivová rezerva pro motor RED určena v kapitole 8.2.3  
 
7.2 Rozbor ekonomie provozu s motorem PT6A-21 
 
 
Počet letových hodin Úkon Cena 
[USD] 
0 Zakoupení nového motoru 250 000 
1 Náklady na každou letovou hodinu 72 
1800 Prohlídka horkých částí  10 000 
3600 1. GO motoru 100 000  
5400  Prohlídka horkých částí 10 000 
7200 2. GO motoru 200 000 
9000 Prohlídka horkých částí 10 000 
10 800 Konec životnosti motoru  
Tab. 37, Náklady na údržbu motoru PT6 
 
Celkové náklady na údržbu 1 motoru během jeho životnosti 
 
USDZ 135960072108001000020000010000100000100002500001 =⋅++++++=  
 
Pro 2 motory je tato částka uvažována dvojnásobná, tj. 2 719 200 USD, pro 
další postup je tato částka zaourouhlena na 2 720 000 USD. Předpokládá se že 
během životnosti letounu bude na každém motoru dvakrát provedena generální 
oprava, a každý motor bude vyměněn třikrát. U třetímu motoru zůstane do 
konce jeho životnosti 2400 FH. Jeho zůstatková hodnotu, za kterou jej bude 
možno prodat, je odhadnuta na 90 000 USD  Celkové náklady na údržbu a 
pořizovací ceny obou motorů jsou poté rovny: 
 USDZC 798000090000232720000 =⋅−⋅=  
 
K těmto nákladům je nutno připočíst cenu spotřebovaného paliva.  
Palivo spotřebováno za 30000 FH: kgCm HODPAL 46500001553000030000 =⋅=⋅=  
Cena paliva JET A1:   1,33 USD/1litr 
Hustota paliva JET A1 při 18°C: 810kg/m 3 
Objem spotřebovaného paliva:  lmmV PALPAL 57400005740810
4650000 3
====
ρ
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Cena spotřebovaného paliva: USDX 763420033,15740000 =⋅=  
 
Náklady na 30 000 FH včetně paliva: 
USDXZZ C 1561420057400007980000 =+=+=  
 
Celková uletěná vzdálenost s platícím zatížením 1572kg: 
kmVs CEST 102000003403000030000 =⋅=⋅=  
 
Cena za přepravu 1 kilogramu na 1 kilometr: 
USD
sm
Z
x
CELKPLAT
4
)(
1074,9
102000001572
15614200
−
⋅=
⋅
=
⋅
=  
 
7.3 Rozbor ekonomie provozu s motorem RED A03 V12 
 
Počet letových hodin Úkon Cena 
[USD] 
0 Zakoupení nového motoru 145 000 
1 Náklady na každou letovou hodinu 30 
2400 1. GO motoru 70 000 
4800 2. GO motoru 100 000  
7200 Konec životnosti motoru  
Tab. 38, Náklady na údržbu motoru RED A03 
 
Celkové náklady na údržbu 1 motoru během jeho životnosti 
 
USDZ 531000307200100000700001450001 =⋅+++=  
 
Pro 2 motory je tato částka 1 062 000 USD; pro další výpočet zaokrouhleno na 
1 070 000 USD. Během životnosti letounu bude nutno motor pětkrát vyměnit. 
Po skončení životnosti letounu budou mít motory ještě 6000 letových hodin do 
skončení životnosti. Jejich zůstatková cena je proto poměrně vysoká, 
odhadnuta na 100 000 USD. Celkové náklady na údržbu a pořizovací ceny 
obou motorů jsou poté rovny: 
 
USDZC 5150000100000210700005 =⋅−⋅=  
 
Palivo spotřebováno za 30 000 FH: kgCm HODPAL 2970000993000030000 =⋅=⋅=  
Předpokládaná cena paliva JET A1:  1,33 USD/1litr 
Hustota paliva JET A1 při 18°C:       810kg/m 3 
Objem spotřebovaného paliva:       lmmV PALPAL 36670003667810
2970000 3
====
ρ
 
  
Cena spotřebovaného paliva : USDX 487711033,13667000 =⋅=  
Náklady na 30 000 FH včetně paliva: 
USDXZZ C 1002711048771105150000 =+=+=  
 
Celková uletěná vzdálenost s platícím zatížením 1318kg: 
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kmVs CEST 10200000340720030000 =⋅=⋅=  
 
Cena za přepravu 1 kilogramu na 1 kilometr: 
USD
sm
Z
x
CELKPLAT
4
)(
1046,7
102000001318
10027110
−
⋅=
⋅
=
⋅
=  
 
Poměr nákladů na přepravu 1kg/1km %77100
1074,9
1046,7
4
4
=⋅
⋅
⋅
=
−
−
p  
 
7.4 Zhodnocení rozboru ekonomie provozu  
 
Výpočet ekonomie provozu je pouze orientační. Motor RED A03 je zatím ve fázi 
prototypu, veškeré údaje o jeho ceně a nákladech na provoz a opravy jsou 
pouze odhady.  Náklady na přepravu 1kg/1km u dieselové verze tvoří 77% 
nákladů na provoz u verze s turbovrtulovými motory. V těchto výpočtech se 
zohledňuje pouze rozdíl v nákladech na provoz motorů. Pořizovací náklady 
letounu a ceny zástavby obou motorů nejsou ve výpočtech zahrnuty.  
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8. Závěr 
 
Cílem práce Remotorizace letounu EV-55 Outback bylo prověřit možnost 
náhrady turbovrtulového motoru PT6A-21 vznětovým motorem. Z úzkého 
výběru vznětových leteckých motorů byl pro zástavbu vybrán motor RED A03 
V12, který je v současné době ve stádiu prototypu.  
 
V další části práce bylo navrhnuto motorové lože. Provedení hmotnostního 
rozboru  nové pohonné jednotky  poukázalo na značné navýšení hmotnosti 
motorové zástavby, oproti původní zástavbě turbovrtulového motoru. Na 
základě hmotnostního rozboru bylo stanoveno zatížení, na které musí být 
motorové lože nadimenzováno. Pevnostním výpočtem bylo prokázáno, ža 
konstrukce splňuje všechny pevnostní požedavky na ni kladené.    
 
Konstrukční úpravy draku letounu spočívají v nové konstrukci motorového lože 
a motorových gondol. Pro remotorizaci bylo předpokládáno, že závěsné body 
na křídle zústanou stejné i pro remotorizovanou variantu letounu. Prověření, 
zda tyto závěsné body bude možno použít a zda je konstrukce křídla použitelná 
pro pohonnou jednotku o této hmotnosti by mělo být podloženo pevnostní 
analýzou celého křídla, která však v rámci rozsahu této práce není zpracována.  
 
Další část práce je věnována výpočtům základních letových výkonů. Zde nebylo 
nalezeno výžnějšího nedostatku. Jediným limitujícím faktorem je gradient 
stoupání s vysazeným motorem, kdy letoun plní požadavky předpisů do  výšky 
2400 m MSA. Z důvodu nižší spotřeby paliva vznětových motorů se letoun 
vyznačuje značným doletem a vytrvalostí, což se pro tento typ letounu jeví jako 
zbytečné. Dále je vzhledem k nižšímu výkonu motorů nutno očekávat menší 
maximální rychlost a stoupavost.  
 
Rozbor ekonomie provozu prokázal nižší provozní náklady ve srovnání s verzí s 
motory PT6. Tento rozbor je nutno brát s rezervou, protože vstupní veličiny jsou 
z velké části odhady.  
 
O tom, zda je remotorizce tohoto letounu vhodná je možno uvažovat až po 
pevnostní analýze křídla. Pokud bude křídlo schopno přenést zatížení od 
nových pohonných jednotek, remotorizace se jeví jako možná, je však nutno 
brát v úvahu zejména snížení možného platícího zatížení. V případě že by 
konstrukce křídla požadovala větší změnu konstrukce, remotorizace se nejeví 
jako vhodná.  
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10. Seznam použitých zkratek a symbolů 
 
m [kg] hmotnost 
MTOW [kg] Maximální vzletová hmotnost 
SX [kgm] Statický moment k ose x 
SY [kgm] Statický moment k ose y 
SZ [kgm] Statický moment k ose z 
X [m] Souřadnice ve směru osy x 
Y [m] Souřadnice ve směru osy y 
Z [m] Souřadnice ve směru osy z 
XT [m] Poloha těžiště ve směru osy x 
YT [m] Poloha těžiště ve směru osy y 
ZT [m] Poloha těžiště ve směru osy z 
XSAT [m] Poloha střední aerodynamické tětivy v ose X 
cSAT [m] Délka střední aerodynamické tětivy 
VS1 [m/s] Pádové rychlost 
VB [m/s] Obratová rychlost 
VC [m/s] Návrhová cestovní rychlost 
VD [m/s] Maximální rychlost ve střemhlavém letu 
VG [m/s] Obratová rychlost na zádech 
VSG [m/s] Pádová rychlost na zádech 
W [lb] Maximální vzletová hmotnost 
S [m2] Nosná plocha 
g [m/s2] Tíhové zrychlení 
n [-] Maximální násobek manévrovací obálky 
nMIN [-] Minimální násobek manévrovací obálky 
n1P [-] Násobek při kladném poryvu na VC 
n2P [-] Násobek při záporném poryvu na VC 
n3P [-] Násobek při kladném poryvu na VD 
n4P [-] Násobek při záporném poryvu na VD 
U [m/s] Vertikální rychlost poryvu 
ρ [kg/m3] Hustota vzduchu 
Cl [-] Součinitel vztlaku 
ClMAX [-] Maximální součinitel vztlaku 
ClMIN [-] Minimální součinitel vztlaku 
Cd [-] Součinitel odporu 
G1 [N] Tíhová síla s maximálním kladným násobkem 
G2 [N] Tíhová síla s maxímálním záporným násobkem 
FB [N] Boční síla 
Mk [Mn] Kroutící moment 
P [kW] Výkon 
ω [rad/s] Úhlová rychlost 
n [1/s] Otáčky 
MY [Nm] Gyroskopický moment ve směru osy y 
MZ [Nm] Gyroskopický moment ve směru osy z 
FS [N] Setrvačná síla 
J [kgm] Moment setrvačnosti vrtule 
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Cd0MG [-] Součinitel odporu motorových gondol 
T [N] Tah 
D [N] Odpor 
V [m/s] Rychlost letu 
Cd [-] Součinitel odporu letounu 
RC [m] Dolet 
η [-] Účinnost vrtule 
KMAX [-] Maximální klouzavost 
CeP [kg/kWh] Měrná spotřeba paliva 
mPH [kg] Hmotnost paliva 
mREZ [kg] Hmotnost palivové rezervy na 30min  
w [m/s] Stoupavost 
γ [%] Gradient stoupání 
CHOD [kg] Hodinová spotřeba paliva 
mPLAT [kg] Hmotnost platícího zatížení 
VPAL [l] Objem paliva 
n [-] Počet motorů 
Z [USD] Náklady 
s [km] Vzdálenost 
x [USD] Náklady na přepravu 1kg/1km 
τ          [MPa]  Smykové napětí 
η          [-]  Součinitel rezervy 
σred          [MPa]  Redukované napětí 
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11. Seznam příloh 
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Příloha 2: Motorové lože, bokorys 
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Příloha 4: Výsledky MKP analýzy pro případy 1 a 2  (definováno 6.2.1) 
Příloha 5: Výsledky MKP analýzy pro případy 3 a 4   
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Příloha 1: Motorové lože, čelní pohled 
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Příloha 2: Motorové lože, bokorys 
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Příloha 3: Motorové lože s pohonnou jednotkou 
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Příloha 4: Výsledky MKP analýzy pro případy 1 a 2  (definováno 6.2.1) 
 
 
Případ 1 
 
Případ 2 
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Příloha 5: Výsledky MKP analýzy pro případy 3 a 4   
 
Případ 3 
 
Případ 4 
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Příloha 6: Výsledky MKP analýzy pro případy 5 a 6 
 
Případ 5 
 
Případ 6 
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Příloha 7: Výsledky MKP analýzy pro případy 7 a 8 
 
Případ 7 
 
Případ 8 
 
